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Un vehículo aéreo no tripulado (UAV, por sus siglas
en inglés) se define como un vehículo sin tripula-
ción, en el cual el control de vuelo se efectúa me-
diante un piloto automático implantado en una tar-
jeta electrónica embebida.1 Existe una amplia
variedad del UAV, debido a sus diferentes formas,
tamaños, configuraciones y características en el di-
seño, las cuales afectan la aerodinámica del avión.
Por otro lado, al vuelo del UAV de ala fija lo afec-
tan diferentes factores ambientales, como altitud,
viento, presión, temperatura y otros factores atmos-
féricos que interfieren con el plan de vuelo, princi-
palmente ráfagas de viento.2 Además, la dinámica
del UAV de ala fija es no lineal y fuertemente aco-
plada. Más aún, los parámetros aerodinámicos que
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complementan el
modelo dinámico
son funciones no li-
neales complejas,
que necesitan medir-
se en un costoso laboratorio de fluidos (túnel de vien-
to) o estimarse  mediante un software (por ejemplo
Tornado).3 Por lo anterior, el diseño de controlado-
res robustos para el UAV de ala fija debe tomar en
cuenta no sólo la dinámica que representa el movi-
miento del vehículo (velocidad traslacional y
rotacional en tres dimensiones),  sino también los
factores externos que afecten el cumplimiento de su
misión.
Con base en lo anterior, y con el objetivo de abor-
dar el problema de control de vuelo, se han pro-
puesto diferentes técnicas. Por ejemplo, aquéllas ba-
sadas en aproximaciones lineales 4 en las que se
propone una linealización en un punto de equili-
brio. Sin embargo, esta metodología asegura robus-
tez sólo en el punto de equilibrio, y además es nece-
sario conocer los parámetros aerodinámicos.
Por otro lado, Jiaming Zhang et al.,5 abordan el
diseño de un esquema de control conocido como
backsteeping adaptivo, basado en variedades invarian-
tes para el seguimiento del ángulo de ataque, ángulo
de deslizamiento y el ángulo alabeo. Este diseño es
robusto ante variaciones aerodinámicas. No obstan-
te, el control se basa en un modelo linealizado.
Además, existen otras técnicas basadas en varie-
dades invariantes, como en D. Karagiannis and A.
Astolfi,6 donde una función de energía se usa para el
diseño del controlador robusto, en presencia de
momentos aerodinámicos con coeficientes descono-
cidos. Sin embargo, esta función de energía no es
fácil de obtener, lo que limita su aplicación. Más
aún, este controlador necesita mediciones exactas del
estado, que limita su
implementación.
Recientemente,
las técnicas de mo-
dos deslizantes han
atraído la atención de una gran cantidad de grupos
de investigación. Esta técnica permite diseñar  leyes
de control robusto insensibles a incertidumbres pa-
ramétricas y dinámicas no modeladas.7 Además, las
propiedades de estabilidad del sistema en lazo cerra-
do se garantizan en tiempo finito.
En el presente artículo se propone un controla-
dor quasicontinuo por modos deslizantes para el
control de la orientación de un UAV de ala fija.
Adicionalmente, para implementar dicho control,
un diferenciador robusto se diseña con el fin de esti-
mar las derivadas de la superficie deslizante. Este
controlador es robusto ante incertidumbres en el mo-
delado y perturbaciones externas.
La organización del presente artículo se realiza
de la siguiente forma: se presenta el modelo mate-
mático, así como un análisis aerodinámico del UAV
de ala fija. Posteriormente, el diseño del control qua-
sicontinuo se muestra para el control del vuelo. A
continuación, se diseña un control de orientación
del UAV. Además,  se presentan los  resultados en
simulación de la acción de control propuesto apli-
cada al UAV. Finalmente, se dan algunas conclusio-
nes.
DESCRIPCIÓN DEL UAV DE ALA FIJA
El UAV, estudiado a lo largo de este trabajo, es un
modelo a escala de un B-25 Mitchell (figura 1), cu-
yos principales parámetros se muestran en la tabla I.
Las diferencias entre el modelo a escala y la versión
real de este avión, debido a las superficies de con-
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Fig. 1. Marcos de referencia del UAV de ala fija.
Tabla 1. Características del UAV B-25 Mitchell.
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trol,  son: 1) el UAV pequeño no se consideran flaps,
pero tiene los mismos alerones, timón y elevador; 2)
la velocidad crucero del prototipo no alcanza más
de 30% del número Mach. Por lo tanto, el prototi-
po tiene las mismas propiedades dinámicas que los
aviones tripulados,  aunque existen factores de esca-
lamiento a tomar en cuenta (número de Reynolds).
El UAV considerado es básicamente más sensible al
ambiente (corrientes de viento y turbulencia).
ECUACIONES DE MOVIMIENTO
La orientación de un cuerpo rígido, moviéndose li-
bremente en el espacio, se expresa en ángulos de
Euler: roll-pitch-yaw ).,,( ψθφ   Estos ángulos se ba-
san en la convención de ejes relativos al UAV, como
se muestra en la figura 1. El control de un UAV de
ala fija se representa por medio de tres superficies de
control: alerones, elevador y timón; y  por el empuje
es generado por una hélice que a su vez es girada por
un motor. Así, las variables que describen la dinámi-
ca del  UAV son posición, velocidad, ángulos de Euler
y velocidad angular (para deducir la dimensión del
modelo completo de un avión).4,8 Ahora bien, con la
formulación de Newton-Euler, un modelo de seis gra-
dos de libertad está dado por  las siguientes ecuaciones
                                                                  (1)
(2)
(3)
(4)
donde las variables cinemáticas son: d=[x,y,z]T es
el vector posición del UAV, en el sistema de referen-
cia inercial; ),(],,[ ππψθφ −∈=Θ T  son los ángu-
los de Euler roll-pitch-yaw representados en el mar-
co inercial; Twvuv ],,[= representa la velocidad lineal
de la aeronave, expresada en el referencial no inercial
local (de la aeronave misma); y ω =[p,q,r]T, es la ve-
locidad angular del avión, también expresada en el
marco de referencia adjunto al vehículo. La matriz
de rotación R(Θ) mapea el cambio de variable del
sistema de referencia local al inercial, para la
parametrización particular de ángulos roll-pitch-yaw,
y el operador W transforma la derivada del tiempo
de los ángulos de Euler a una expresión no inercial
de la velocidad angular. Ambas matrices están dadas
explícitamente por
vRd )(Θ=&
ω1−=Θ W&
gmRvvmTf T )()( Θ−×+=+ ω
][ ωωω IIn ×+= &
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donde Sx=sen(x) y Cy=cos(y). Las fuerzas externas apli-
cadas al UAV de ala fija son el empuje generado por
una hélice, la cual para nuestro caso de estudio está
dada únicamente a través del eje x del marco adjun-
to al vehículo, es decir, T= [Tx,0,0]
T. El vector de
gravedad g= [0,0,gz]
T  expresa la aceleración de la
gravedad en coordenadas inerciales. Adicionalmen-
te, el tensor de inercia )33( ×ℜ∈I  (con plano de si-
metría x-z).
Finalmente, la aerodinámica del UAV de ala fija
es representada por las expresiones locales del vector
de fuerzas  f = [FX, FY, FZ]
T y el vector de momentos
n = [FL, FM, FN]
T.
Aerodinámica
Las fuerzas y momentos aerodinámicos, descritos en
(3) y (4), se calculan a partir de coeficientes aerodi-
námicos,8  los cuales están dados por
donde α = arctan (w/u)  y β = arcsin (u/v) son el
ángulo de ataque y el ángulo de deslizamiento, res-
pectivamente. La matriz de transformación
)33(),( ×∈ SOβαχ transforma las coordenadas ad-
juntas al vehículo ∑1 en un sistema de coordenadas
relativo al viento ∑w, definido a lo largo de la veloci-
dad relativa del UV de ala fija.8  Esta matriz está
dada por
Nótese que los términos LSCqL =  y DSCqD =
son la sustentación (Lift) y el arrastre (Drag) a lo
largo del avión. La presión dinámica 22
1 Vq ρ= está en
función de la magnitud de la velocidad del viento
relativo: V=(u2+v2+w2)1/2. Además, S es el área del
ala, b es la envergadura del ala, c es la cuerda media
aerodinámica y ρ la densidad del aire son considera-
dos como parámetros constantes. Los coeficientes
adimensionales en las expresiones de fuerzas y momen-
tos pueden ser representados de la siguiente forma.8
(5)
donde rea δδδ ,,  corresponden al movimiento de los
ángulos de las superficies de control el elevador,
alerones y timón, respectivamente.  Las expresiones
anteriores (5) toman en cuenta los números adimen-
sionales: Eficiencia de Oswald e, el número Macha
M, y AR=b2/S.
Por otro lado, con el software Tornado3 se han
identificado los coeficientes de nuestro UAV, con el
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a Este factor se desprecia debido al rango de velocidad de este avión.
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método “Vortex lattice method” (figura 2 y tabla II).
Para el análisis, se asume un flujo potencial e
incompresible,b actuando sobre el ala y superficies
de control del avión. La falta de viscosidad induce
algunos errores menores en el resultado final, ya que
la fricción superficial en la capa laminar es despre-
ciada. Sin embargo, se tienen en cuenta los flujos
turbulentos a través del coeficiente de arrastre. La
geometría del avión es la información suministrada
al software, mediante el método de paneles. El pri-
mer paso para el análisis de aerodinámica del UAV
es digitalizar la geometría del avión en el software.
Por simplicidad, el avión se descompone en seccio-
nes, como se muestra en la figura 2.
Cada sección es asignada con características equi-
valentes de un perfil de ala: cuerda , longitud L, en-
vergadura b, curvatura, y posición x, y, z, con res-
pecto a un punto de referencia del avión.3
El análisis del software representa las superficies
de sustentación como un conjunto de paneles cuyo
Fig. 2. Aerodinámica.
punto de referencia se usa para calcular los momen-
tos.
Por último, el resultado es la obtención de los
coeficientes aerodinámicos para una condición  de
vuelo dada. En este caso, es para vuelo equilibrado,
es decir, β=p=q=r=0 y α=5 (tabla II).
Tabla II. Coeficientes aerodinámicos del UAV B-25 Mitchell.
&RHILFLHQWH 9DORU &RHILFLHQWH 9DORU
&/A  &'DH 
&/  &OS 
&/T  &<B 
&'  &<U 
&'A  &<S 
&'T  &QDD 
&PT  &QDU 
&PA  &ODD 
&QB  &ODU 
&QU  &<DD 
&QS  &<DU 
&OB  &PDH 
&OU  &/DH 
b Esto es apropiado para el régimen de vuelo de un UAV bajo 0.3 Mach
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Control quasicontinuo por modos deslizantes
En esta sección introdujimos los resultados más im-
portantes con respecto a los modos deslizantes de
alto orden,7 los cuales serán considerados para el di-
seño del control de orientación de un vehículo aéreo
no tripulado de ala fija. La orientación de este vehí-
culo se representa por la siguiente clase de sistemas
no lineales.
                         (6)
donde nxBxt 30 ,0 ℜ⊂∈≥  es el vector de estado,
n es el número de subsistemas en la orientación del
UAV de ala fija, es decir, los movimientos de alabeo,
cabeceo y de guiñada; nu ℜ∈  es vector de la entra-
da de control, los vectores de campo f y g se conside-
ran acotados con sus componentes, siendo funcio-
nes suaves de x. Bx describe un subconjunto cerrado
y acotado que se localiza centrado en el origen.
Con el objetivo de diseñar un controlador con-
vergente en tiempo finito, se requieren algunas con-
diciones. Puesto que el grado relativo del sistema r
es considerado conocido y constante, esto implica
que el control aparece por primera vez en la r-ésima
derivada del tiempo total de σ
                           (7)
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lo cual se cumple al menos localmente. A partir
de (7) y (8) tenemos
(9)
La inclusión diferencial cerrada es entendida en
el sentido de Filipov. La inclusión sólo requiere co-
nocer las constantes  y  del sistema (6). Estas condi-
ciones permiten obtener una solución a este proble-
ma de control. Con el fin de diseñar un control por
modos deslizantes de alto orden para el sistema, con-
sideramos la siguiente superficie no lineal de dimen-
sión n definida por
B-25 Mitchell reconstruido a escala real.
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                     (15)
y
                                                 (10)
donde xd es un punto de equilibrio del sistema y
cada función nii ,...,1,:
3 =ℜ→ℜσ  ; es una función
C1 tal que σi(0)=0. Entonces, si todas las derivadas
temporales de σ, σ,...,σr-1 son funciones continuas
del sistema en lazo cerrado, y
(11)
es un conjunto integral no vacío, cuya dinámica
es llamada la superficie r-modo deslizante. Entonces,
bajo las consideraciones anteriores, el controlador
que será diseñado, para la estabilización en tiempo
finito de sistemas suficientemente diferenciables en
un punto de equilibrio, es un controlador quasicon-
tinuo, por modos deslizantes de alto orden (QCSM).
Este control es discontinuo al menos en (11), y ho-
mogéneo en la superficie r-modo deslizante, esto sig-
nifica que la identidad
se cumple para cualquier 0>K
Este controlador es diseñado como sigue:
Sea 1,...,0 −= ri  Entonces,
(14)
donde 1,..., −ri ββ  son constantes positivas. Al selec-
cionar 0,,..., 1 >αββ −ri  suficientemente grandes,  el
controlador
garantiza la estabilidad en tiempo finito.
Controlador por retroalimentación de la salida
Con el objetivo de implementar el controlador (15),
es necesario conocer en tiempo real los valores de
),...,,( 1−rσσσ &  o todas las variables del vector de es-
tado. Sin embargo, en este trabajo consideramos
medibles solamente las posiciones angulares
T],,[ ψθφ=Θ . Combinando el controlador (15) y
el diferenciador robusto,9 se tiene
(16)
para k=1,...,r-2; donde kzzz ,...,, 10 son las estima-
ciones de la k-ésima derivada de σ.
Nota: la convergencia en tiempo finito del ob-
servador permite diseñar al observador y la ley de
control por separado, es decir, el principio de sepa-
ración se satisface. Si el controlador aplicado es co-
nocido por estabilizar el sistema, una de las maneras
admisibles es seleccionar la dinámica del observador
lo suficientemente rápida para garantizar el cálculo
de 1,...,, −rσσσ &  antes de salir del región de conver-
gencia, donde la estabilidad es asegurada.
Control de orientación
En esta sección se diseña un control quasicontinuo
por modos deslizantes (QCSM), con el objetivo de
controlar la orientación de un UAV de ala fija. Los
elementos físicos de control del UAV son: el eleva-
dor que produce una deflexión δe, el cual al girar
genera un movimiento en el ángulo de cabeceo θ.
El timón que produce una deflexión δe, la cual al
girar genera un movimiento en el ángulo de guiñada
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ψ. Los alerones que producen una deflexión δσ, y
que al girar generan un movimiento en el ángulo de
alabeo φ.
Puesto que la dinámica de rotación del UAV de
ala fija es mucho más rápida que la dinámica de tras-
lación, entonces, con la teoría de perturbaciones sin-
gulares  detalles,10  las derivadas de posición y velo-
cidad de la dinámica traslacional pueden ser
despreciadas con respecto a la dinámica rotacional.
Por lo tanto, a partir de la ecuación,11 está dada por
 (17)
y tomando la derivada con respecto al tiempo de
(17), y escribiendo las ecuaciones en espacio de esta-
do, resulta que
(18)
donde
ω = W Θ
)(tς  es la perturbación, y Treau ],,[ δδδ=  es la entra-
da de control. Entonces, la ecuación de la orienta-
ción (18) está en la forma afín en el control
                          (19)
donde
y
Ahora bien, considere el controlador de segundo
orden quasicontinuo Tuuuu ],,[ ψθφ=  para contro-
lar cada ángulo de orientación del UAV de ala fija,
dada por
 (20)
Además, debido a que es complicado medir σ para
este sistema, un diferenciador robusto de primer or-
den se utiliza para obtener la estimación de σ& . En-
tonces, el diferenciador de primer orden está dado
por
        (21)
donde iz ,0  y iz ,1  son las estimaciones de σ  y σ& ,
respectivamente; para ψθφ ,,=i . Este controlador
con las ganancias αi y βi se selecciona apropiada-
mente para estabilizar el UAV de ala fija en tiempo
finito. Más aún, mediante la selección adecuada de
los parámetros Li y i,1λ  para el diferenciador, obte-
nemos la estimación de las derivadas de las superfi-
cies deslizantes en tiempo real. Para la prueba de es-
tabilidad del control quasicontinuo por modos
deslizantes de alto orden. 7
RESULTADOS
Los resultados en simulación se obtienen con el
modelo completo descrito por las ecuaciones (1)-
(4), este modelo toma en cuenta la complejidad de
las fuerzas y momentos aerodinámicos. Las simulacio-
nes se realizaron en el ambiente Matlab-Simulink. En
la simulación se consideraron los siguientes aspectos:
1) Probar el control quasicontinuo por modos
deslizantes para controlar la orientación de un
UAV de ala fija.
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2) Investigar el rechazo de perturbaciones e in-
certidumbres no modeladas bajo la acción del
control de orientación.
3) Perturbaciones representadas por corrientes de
viento con magnitud  en ,
  en  y  en
 han sido aplicadas con el objetivo
de verificar robustez del controlador propuesto.
4) La velocidad del UAV se considera constante.
5) Las condiciones iniciales son: para la orienta-
ción y velocidad angular
, para la posicion
inercial del vehiculo  y ,
y para la velocidad adjunta al UAV 
y .
6) El tiempo de muestreo para la simulación es
.
7) La figura 3 ilustra la trayectoria propuesta,
esta trayectoria está diseñada de tal manera
que implique movimiento en todos los ángu-
los de orientación.
En la figura 4 se aprecia el resultado de la simula-
ción, en la que el UAV de ala fija realiza la misión
asignada. La figura 5 muestra la respuesta de los án-
gulos de orientación,  se observa que todos los ángu-
los siguen la referencia.
La figura 6 ilustra el comportamiento de cada
una de las superficies de control.
Fig. 3. Trayectoria deseada.
Fig. 4. Resultados en el simulador.
Fig. 5. Orientación del UAV de ala fija.
Fig. 6. Control aplicado.
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CONTROL DE ORIENTACIÓN DE UN VEHÍCULO AÉREO NO TRIPULADO DE ALA FIJA
CONCLUSIONES
En este trabajo, un controlador robusto quasiconti-
nuo basado en las técnicas de modos deslizantes de
alto orden fue diseñado  para controlar la orienta-
ción de un vehículo aéreo no tripulado de ala fija.
Con el objetivo de implementar dicho control, se
diseñó un diferenciador robusto para obtener la es-
timación de las derivadas de la superficie deslizante.
Los resultados en simulación ilustran el buen des-
empeño del controlador propuesto bajo incertidum-
bres en el modelado y perturbaciones externas.
RESUMEN
Este artículo aborda el problema del control de la
orientación de un UAV de ala fija. Con este fin, se
obtiene un modelo dinámico completo que descri-
be el comportamiento del vehículo. Posteriormente,
se utiliza la técnica de control quasicontinuo por sus
atractivas propiedades, tales como robustez y con-
vergencia en tiempo finito. Con el objetivo de im-
plementar dicho controlador, un diferenciador ro-
busto se emplea para estimar las derivadas de la
superficie deslizante. El esquema de control propues-
to es capaz de controlar el UAV de ala fija, bajo per-
turbaciones externas y dinámica acoplada. Los re-
sultados en simulación demuestran el buen
desempeño del esquema de control propuesto.
Palabras clave: UAV, Control de un UAV, Control
por modos deslizantes.
ABSTRACT
This paper addresses the problem of controlling the
attitude of a fixed wing Unmanned Aerial Vehicle
(UAV). A full dynamical model that represents the
behavior of the UAV is obtained. Furthermore, a
quasi-continuous sliding mode approach is consid-
ered thanks to its attractive features, such as robust-
ness and finite-time convergence. In order to imple-
ment such controller a robust differentiator is
required to estimate the time derivatives of the slid-
ing surface. Additionally, this control approach is
capable of controlling the UAV under external dis-
turbances and coupled dynamics. Simulation results
demonstrate the proposed control performance.
Keywords: UAV, Attitude of the UAV, Sliding Mode
Control.
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